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УПРАВЛЕНИЕ ДВИЖЕНИЕМ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА ПРИ ПЕРЕЛЁТЕ 
НА ГЕОСТАЦИОНАРНУЮ ОРБИТУ С ДВИГАТЕЛЯМИ МАЛОЙ ТЯГИ 
Проблема повышения эффективности транспортных операций в космосе, в том 
числе перелётов на геостационарную орбиту (ГСО), с использованием электрореактивных 
двигателей малой тяги в настоящее время приобретает особую актуальность. 
Перелёты на ГСО с малой тягой (ускорение от тяги составляет 0,1 – 1 мм/с2) в «силь-
ных» гравитационных полях достаточно продолжительны и занимают порядка 150 – 300 
суток. 
В процессе полёта на космический аппарат (КА) действуют различные возмущаю-
щие силы и моменты, которые будут приводить к значительным отклонениям фактической 
траектории полёта от номинальной. 
Модель движения КА с электрореактивной двигательной установкой (ЭРДУ) 
должна учитывать динамику траекторного движения КА, динамику движения относи-
тельно центра масс, ограничения на ориентацию вектора тяги, влияние возмущающих фак-
торов (нецентральность гравитационного поля Земли, лунно-солнечные возмущения, ис-
полнительные ошибки реализации вектора тяги и т. п.). 
В общем виде задача оптимального управления записывается следующим образом: 
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Здесь x – вектор состояния, включающий в себя параметры траекторного и углового дви-
жений; u – вектор управления, содержащий углы ориентации вектора тяги и управляющие 
моменты; υ – вектор возмущений, который включает в себя возмущающие ускорения и воз-
мущающие моменты (момент от тяги ЭРДУ, гравитационный момент); ΔxK – вектор откло-
нения конечного состояния от заданного; XKV  - интегральная часть функционала в безраз-
мерном виде, характеризующая затраты характеристической скорости. 
Решать задачу оптимального управления в такой постановке довольно сложно. В со-
ответствии с принципом расширения множество D допустимых элементов (x, u) расширя-
ется до множества E1. Для этого отбрасываются дифференциальные связи, учитывающие 
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угловое движение аппарата, и связи, характеризующие действия возмущающих факторов. 
Вектор управления u будет включать в себя только угол ориентации вектора тяги ψ (угол 
между вектором тяги и плоскостью оскулирующей орбиты), а на остальные компоненты 
(управляющие моменты относительно связанных осей аппарата МХ, МY, MZ) накладываются 
ограничения: 
 MAXХXt МtМ _)(max , MAXYYt МtМ _)(max , MAXZZt МtМ _)(max . (1) 
На вектор состояния x в конечной точке траектории также вводится ограничение 
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а расширенный функционал содержит только интегральную часть 
 minXKVL . (2) 
Здесь МХ_MAX, МY_MAX, MZ_MAX представляют собой максимально возможные управляющие 
моменты, которые могут создать исполнительные органы. 
Кроме того, если принять в качестве начальной орбиты круговую, то модель движе-
ния можно свести к «асимптотической» модели движения КА с малой тягой по околокру-
говой орбите с «медленным» изменением среднего радиуса и наклонения, которую впервые 
получил В. Н. Лебедев [1]. Для такой модели и функционала (2) в работе [1] получено оп-
тимальное управление 



















































Управление (3) при перелёте на ГСО можно принять в качестве номинального, а вы-
ражение (4) – в качестве нижней грани для оценки характеристической скорости перелёта. 
Условия (1) проверяются в результате численного моделирования исходной системы урав-
нений с оптимальным управлением (3) для расширенной математической модели. 
Возмущения, действующие на КА с ЭРДУ, будут приводить к отклонению траекто-
рии движения от номинальной. 
Тогда управление КА при перелёте на ГСО осуществляется в два этапа: 
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1) периодические коррекции принятой программы управления, позволяющие пере-
вести вектор ΔxК в некоторую область G’, в которой один или несколько компонентов век-
тора ΔxК удовлетворяют заданной точности; 
2) формирование законов и алгоритмов управления, позволяющих сузить область G’ 
до области GД, где все компоненты вектора ΔxК удовлетворяют заданной точности. 
На первом этапе применяется многошаговый алгоритм управления с прогнозом ко-
нечного состояния и идентификацией модели возмущений [2]. 
Вводится следующая модель возмущений 
)),(,,,( xtxt . 
где m,...,1  - вектор уточняемых параметров модели возмущений, ),( xt  - совокуп-
ность величин, входящих в выражение для вектор-функции υ и доступных измерению. 
В качестве уточняемых параметров выступает величина тяги ЭРДУ. Уточнение фак-
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где расчT  - расчётное значение оскулирующего периода обращения; iT  - отклонение оску-
лирующего периода обращения от расчётного значения в i-й точке коррекции; Pном – номи-
нальное значение тяги. 
Пример результатов моделирования траекторного движения КА с ЭРДУ при пере-
лёте на ГСО при заданных параметрах начальной орбиты (А0, i0, e0), скорости истечения с 
и начального ускорения а0 с проведением уточнения величины тяги в зависимости от числа 
коррекций N приведён в табл. 1. Здесь ∆P – систематическая ошибка величины тяги; tП -
продолжительность пассивных участков, на которых двигатель малой тяги, как правило, 
выключается для большой точности определения параметров орбиты с последующим уточ-
нением тяги. 
180 
Таблица 1 – Результаты моделирования движения КА с ЭРДУ при перелёте на ГСО 
с уточнением величины тяги (a0 = 0,0006 м/с2, c = 25 км/с, tП = 0,5 суток, i0 = 51,60, e0 = 0, A0 
= 7171 км, ΔP = -1,5% (Рфакт = 11,82 Н)) 
N 
Тяга и продолжительность 





км/с i H Pi ,  сутки T ia ,  
1 0 12 63,278 -464,1 -0,72 0,002 7,670 1 11,665 66,079 
2 
0 12 63,278 
-12,8 -0,02 0,004 7,614 1 11,665 33,039 
2 11,789 32,222 
Как видно из табл. 1, алгоритм уточнения величины тяги ЭРДУ и коррекции про-
граммы управления позволяет сузить область вектора ΔxК, переведя КА в околоэкватори-
альную орбиту (наклонение орбиты 01,0Ki ). Однако остаются существенными отклоне-
ния по большой полуоси A, долготе точки стояния λ и эксцентриситету e. 
Отклонение большой полуоси ΔA орбиты эквивалентно отклонению периода обра-
щения аппарата на орбите ΔT = T – TЗ. Здесь период обращения КА на ГСО равен звёздным 
суткам TЗ = 86164,09 с. Положение КА на ГСО определяется долготой λ, которая отличается 
от требуемого значения долготы точки стояния λР на орбите на величину Δλ = λ – λР. 
На втором этапе решается задача оптимального управления с функционалом 
 min,K
T
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где Λ – матрица постоянных коэффициентов; TKKKK eTx ,, . 
Корректирующий манёвр осуществляется с помощью трансверсальной тяги аТ. 
Структура управления состоит из последовательности пассивных продолжительно-
стью tП(k) и активных продолжительностью τ(k) участков [3]. 
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TmТt  при аТ > 0, 
22
)1( kkkkПk
TmТt , при аТ < 0, Zm . 
Здесь ϑk – начальное значение истинной аномалии на k-м шаге. 
Для дискретной модели (6) и функционала (5) решается задача оптимального управ-
ления. Принимается, что структура управления состоит из трёх активных участков продол-
жительностью τ0, τ1, τ2 соответственно и двух пассивных участков продолжительностью tП0 
и tП1 соответственно. Изменение эксцентриситета при выбранной структуре управления 
имеет вид, представленный на рис. 1, а; а фазовая траектория КА в отклонениях периода 
орбиты ∆Т и средней долготы ∆λ - на рис. 1, б. На участке AB происходит уменьшение экс-
центриситета до еК = 0, на участке CD эксцентриситет увеличивается на некоторое значение 
e’ и затем на участке EO это значение снова гасится до значения еК = 0. 
       
а)        б) 
Рисунок 1 – Изменение эксцентриситета и фазовая траектория КА при многошаговой 
структуре управления 




































































































, 00Т . 





0  при аТ < 0, mТ
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0
0  при аТ > 0. 
При моделировании удобно вместо ϑ0 (если используются уравнения в равноден-
ственных элементах) определять начальное значение угла 0000F , где Ω0 и ω0 – 
начальные значения долготы восходящего узла и аргумента перигея, соответственно. 
На рис. 2 представлен пример моделирования траектории перелёта КА с ЭРДУ с 
управлением (7) при следующих исходных данных: а0 = 0,001 м/с2, ΔТ0 = 1000 с, e0 = 0,005, 
λР = 71,5 градуса. Продолжительности активных и пассивных участков равны:  
τ0 = 7758 с, τ1 = 1997 с,  τ2 = 1998 с, tП0 = 260200 с ≈ 3 суток, tП1 = 40170 с ≈ 0,46 суток. 
Начальное отклонение по долготе Δλ0 = 0,087 рад. 
При этом конечные отклонения параметров орбиты составили: периода ΔТK = 1,3 c; 
средней долготы ΔλK = 0,15 градуса; эксцентриситета ΔeK = 1×10-4. 
 
Рисунок 2 – Изменение эксцентриситета (а) и фазовая траектория (б) в отклонениях ∆Т и 
∆λ (а0 = 0,001 м/с2, ΔТ0 = 1000 с, e0 = 0,005, λР = 71,50) 
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